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В настоящее время существует большой интерес к разработке новых профилей для ветротурбин и высоконесущих 
крыльев беспилотных летательных аппаратов. Требования к этим профилям отличаются от требований к классическим 
авиационным профилям из-за конструктивных причин и экстремальных условий работы. Разработка современных 
профилей выполняется с использованием численных методов, однако сложные условия обтекания, такие как отрыв 
потока на больших углах атаки, ламинарные «баблы» (пузыри) и переход ламинарного течения в турбулентное, не 
поддаются точному предсказанию. Поэтому испытания профилей в аэродинамических трубах (АДТ) в условиях плоского 
течения являются важным этапом их проектирования. В настоящей работе рассмотрена задача разработки и аттестации 
испытательного стенда для исследования одно- и многоэлементных профилей в аэродинамической трубе T-102 в 
условиях двумерного течения. Т-102 – труба непрерывного действия, замкнутого типа с открытой рабочей частью и 
двумя обратными каналами. Рабочая часть с эллиптическим поперечным сечением 4 × 2,33 м имеет длину 4 м. Для 
моделирования двумерного течения в рабочей части изготовлены две большие плоские панели размера L  H = 3  3,9 м, 
установленные вертикально на раме весов параллельно набегающему потоку. Аэродинамические силы и момент тангажа, 
действующие на модель, измеряются штатными весами АДТ. Для учета ограниченности размеров струи в новой рабочей 
части трубы определены поправки на влияние границ потока. Значения поправок к углам атаки и сопротивлению 
установлены из испытаний трех геометрически подобных моделей, проведенных при одинаковых числах Рейнольдса. 
Введение поправок к результатам испытаний профиля NACA 6712 в компоновке крыла с удлинением 3,2 обеспечило 
хорошее согласование с данными профиля, полученными в АДТ, за исключением значений коэффициентов подъемной 
силы и сопротивления при больших углах атаки. 
 
Ключевые слова: малоскоростная аэродинамическая труба, открытая рабочая часть, экспериментальная установка, 
граничные условия, результаты испытаний. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Несмотря на значительный прогресс в развитии численных методов вычислительной 

аэродинамики, существуют такие режимы обтекания профилей, как отрыв потока на больших 
углах атаки, образование ламинарных «баблов» с разной протяженностью зоны отрыва потока, 
характеристики которых трудно точно предсказать. Особый интерес с точки зрения востребо-
ванности экспериментальных результатов представляют разработки современных профилей для 
беспилотных летательных аппаратов и ветровых турбин, конструктивно отличающихся от 
обычных авиационных профилей и работающих в широком диапазоне значений подъемной си-
лы. Так, профили ветряной турбины часто работают в условиях полного отрыва потока, когда 
он используется для снижения нагрузок на турбину при высоких скоростях ветра. В то же время 
дизайн профилей для крыльев беспилотных летательных аппаратов ставит задачу обеспечения 
высоких значений подъемной силы при малых числах Рейнольдса. 

Моделирование двумерного обтекания профилей, в том числе с отклоненной механизаци-
ей, проводится в основном в аэродинамических трубах (АДТ) с закрытой рабочей частью [1–2]. 
Наличие плоских стенок упрощает процесс моделирования двумерного обтекания, но при этом 
требует минимизации взаимодействия пограничных слоев на стенках АДТ и модели, а также 
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выполнения коррекции результатов испытаний на влияние граничных условий. Моделирование 
двумерного течения в АДТ с открытой рабочей частью выполняется крайне редко и связано 
прежде всего со сложностью применения специальных экспериментальных установок, ограни-
чивающих перетекание воздуха по концам размаха испытываемых моделей. 

Известные подходы к увеличению эффективного удлинения крыльев путем установки 
концевых шайб [3–5] несколько улучшают распределение аэродинамической нагрузки по раз-
маху крыла. Однако никакая шайба разумного размера не предотвратит концевое перетекание 
воздуха и, следовательно, распределение нагрузки по размаху не будет соответствовать дву-
мерному обтеканию. 

 
ОБОРУДОВАНИЕ, МОДЕЛИ И МЕТОДИКА ЭКСПЕРИМЕНТА 

 
Условия обеспечения двумерного обтекания профилей в компоновке трех геометрически 

подобных моделей рассмотрены в малоскоростной аэродинамической трубе Т-102 ЦАГИ за-
мкнутого типа с открытой рабочей частью эллиптического сечения с осями 4  2,33 м. Для мо-
делирования двумерного течения спроектирована и изготовлена экспериментальная («плоская») 
установка, представляющая собой две плоские панели прямоугольной формы, установленные 
на раме весов АВ-102 параллельно набегающему потоку (рис. 1).  

 
 

Вид А 

 

 
Рис. 1. Схема и фотография экспериментальной установки в рабочей части АДТ Т-102 

Fig. 1. Schematic representation and photo of experimental setup in test section of T-102 
 
Для снижения возмущений потока панели имеют гладкую поверхность с эллиптической 

формой передней и задней кромок. В передней части панелей выполнено четыре сквозных ще-
ли с «козырьком» на внешней стороне, предназначенные для естественного «слива» (удаления) 
пограничного слоя на внутренних стенках панелей перед испытываемыми моделями. Использо-
вание установки в рабочей части трубы T-102 привело к образованию нового рабочего канала, 
заключенного между вертикальными панелями в присутствии пола и потолка, характеристики 
которого исследованы экспериментально и расчетным путем. 

Геометрические параметры исследованных моделей (102, 103 и 104), включая отношение 
их площадей (S) к поперечному сечению рабочей части (F), приведены в табл. 1. Компоновка 
крыльев выполнена с использованием профиля NACA 6712 ( с 12% ) с повышенным значени-
ем максимальной вогнутости ( maxf 6% ) и «напряженным» диффузором (увеличенной кривиз-
ной поверхности).  
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Таблица 1 
Table 1 

Геометрические параметры моделей 
Geometrical parameters of models 

 
Модель B, м L, м S, м2  S/F V, м/с Примечание 

101 0,2 1,597 0,3194 7,99 0,087 75,0 Расчетная модель 
102 0,3 1,597 0,4791 5,32 0,130 50,0 Экспериментальная модель 
103 0,4 1,597 0,6388 3,99 0,174 37,5 Экспериментальная модель 
104 0,5 1,597 0,7985 3,19 0,217 30,0 Экспериментальная модель 

 
Минимизация размера зазора между внутренними стенками панелей и торцами крыльев 

в пределах 1,5 мм позволила снизить эффект концевого перетекания и одновременно обеспе-
чить отсутствие контакта с панелями при изменении угла атаки моделей. С целью исключения 
масштабного эффекта экспериментальные исследования проведены при разных скоростях и 
одинаковых числах Рейнольдса (Re = 1,03‧106; V = 3050 м/с), вычисленных по хорде моделей. 
Измерение сил, действующих на модели, выполнено с использованием штатных весов АВ-102. 

Характеристики поля течения в рабочей части экспериментальной установки исследова-
ны с помощью специальной гребенки с размахом 1,57 м, включающей девять приемников пол-
ного давления (трубки Пито), размещенных равномерно по ее длине.  

 
МЕТОДОЛОГИЯ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПОПРАВОК 

 
Непосредственный перенос результатов испытаний модели в АДТ на натурные условия 

полета требует как соблюдения равенства определенных безразмерных параметров, характери-
зующих течение (чисел Маха, Рейнольдса), так и учета отличий в обтекании модели в условиях 
трубы и в свободном неограниченном потоке. Основными факторами искажения течения в ма-
лоскоростных трубах являются: ограниченность площади поперечного сечения потока, его не-
однородность, наличие стенок (границ) на малых расстояниях от испытываемых моделей, а 
также влияние поддерживающих устройств модели в трубе. Эти и другие связанные с ними яв-
ления обычно классифицируются как аэродинамическая интерференция в АДТ. Предсказание 
интерференции, вычисление поправок и, в некоторых случаях, их минимизация для конкретной 
модели и условий испытаний выполняются с учетом следующих факторов [6]: 

– природы аэродинамических сил, создаваемых моделью, 
– соотношения размеров модели и рабочей части АДТ, 
– типа границ в рабочей части трубы. 
Каждый фактор искажения течения в АДТ принято оценивать отдельно, а заключитель-

ная коррекция определяется в результате их суперпозиции [7]. 
 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЙ ПОДХОД К ОПРЕДЕЛЕНИЮ ПОПРАВОК  
 

В соответствии с принятой методикой вычисления поправок к результатам испытаний 
моделей в АДТ Т-102 с открытой рабочей частью [8] определены аналогичные коррекции для 
испытаний моделей в экспериментальной установке, включающие влияние следующих факто-
ров: блокинг-эффекта, косизны потока (отличия направления потока в АДТ от геометрической 
оси трубы) и горизонтальных границ потока. 

Блокинг-эффект связан с загромождением поперечного сечения потока в трубе. Геомет-
рическим параметром, определяющим загромождение трубы, является отношение фронтальной 
площади модели к площади поперечного сечения потока. 
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Поправка на блокинг-эффект ср  в рабочем канале плоской установки определена на 
основании результатов измерения величин скоростного напора с использованием специальной 
гребенки, описанной ранее. Измерения проведены в семи положениях по высоте рабочей части 
в присутствии и отсутствии испытуемых моделей. Средние арифметические значения потерь 
скоростного напора вычислены по приведенной ниже формуле для каждой из моделей: 

 

 _ _

_ . _ .

,уст ср уст ср
ср

k kс мод без мод

q q
q q

   
     

   
  

 
где _уст срq  – среднее арифметическое значение скоростного напора в рабочей части установки 
по результатам измерения гребенкой; kq  – контрольное значение скоростного напора в рабочей 
части трубы, определенное по перепаду давлений в форкамере и атмосфере. 

В трубах с открытой рабочей частью осевая составляющая скорости в месте расположе-
ния модели несколько снижается из-за увеличения статического давления вблизи обтекаемого 
тела. Значения потери скоростного напора ср  для двух моделей (102 и 104) представлены 
на рис. 2, а. Из графиков видно, что величина поправки на блокинг-эффект мала 
( 0, 005 0, 01 )ср    и практически не зависит от размерности модели. 

Направление потока в аэродинамических трубах по ряду причин не совпадает с геомет-
рической осью трубы. Угол между средним направлением потока и осью трубы характеризует 
косизну потока, наличие которой приводит к изменению эффективных углов атаки и скольже-
ния модели. В вертикальной плоскости косизна потока к может быть определена из сравнения 
поляр испытываемых моделей в «трубном» (тр) и «летном» (л) положениях. При наличии ко-
сизны потока поляры расходятся вследствие разных значений эффективных углов атаки при 
одинаковых их геометрических величинах (рис. 2, б).  

Среднее арифметическое значение поправки на косизну потока, определенное по форму-
ле ( ) 57,3 / 2кос л трСх Сх Cy    , приведенной в работе [8], составляет малую величину, равную 
47. 

 

 
 

Рис. 2. Поправки на блокинг-эффект и косизну потока 
Fig. 2. Corrections on blockage effect and streamline curvature 
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Использование вертикальных панелей с максимальной высотой Н = 3,3м (H/L = 2,07) с 
малой величиной зазора между их стенками и торцами моделей позволило достичь значитель-
ного увеличения эффективного удлинения крыла, проявившегося как в приращении производ-
ной Суα и уменьшении «отвала» поляры модели крыла, так и в повышении значения Суmax. 

Однако наличие горизонтальных границ (пола и потолка) не позволяет получить харак-
теристики модели в плоской установке, соответствующие удлинению   , без дополнитель-
ного учета ограниченности размеров струи в АДТ. Последнее проявляется в искривлении линий 
тока около модели в АДТ и дополнительном скосе потока.  

Наличие дополнительных вертикальных скоростей приводит к изменению угла атаки 
модели на величину i, равную 

 ,i
W S Cy
V F


     (1) 

 
и коэффициента сопротивления на величину Схi, равную 

 
 2 ,i Cx

SCx Cy
F

    (2) 

 
где W  – среднее значение индуцированных вертикальных скоростей; V  – скорость набегаю-
щего потока; S  – площадь крыла модели; F  – площадь поперечного сечения потока в плоской 
установке; i и iCx  – поправочные коэффициенты. 

Значения поправок к углу атаки ( i ) и сопротивлению ( iCx ) определены из испыта-
ний трех геометрически подобных моделей, проведенных при одинаковых числах Рейнольдса 
(Re = 1,03‧106) и разных скоростях набегающего потока (см. табл. 1).  

 

Вторичная обработка результатов испытаний моделей по углам атаки (рис. 3) включала: 
 определение значений Cy const  для ряда фиксированных величин Су,  

 построение графиков ( / )Cy const f S F   до пересечения с осью ординат / 0S F  на 
основании определения коэффициентов линейной регрессии методом наименьших 
квадратов.  

Полученные значения углов атаки α на оси ординат соответствуют их величинам в не-
ограниченном потоке ( / 0)S F   для рассматриваемых фиксированных значений Су. 

Угловые коэффициенты линейной регрессии / ( / )k S F  , построенные в функции от 
коэффициента Су (рис. 3), определили значение поправочного коэффициента 

0,196
( / )i S F Cy


    в приведенной выше формуле (1) для коррекции углов атаки на влияние 

границ потока.  
Аналогичная обработка проведена для трех поляр (рис. 4) с построением графиков 

( / )Cx f S F  для ряда фиксированных величин Су и определения пересечения графиков с осью 
ординат / 0S F   на основании вычисления коэффициентов линейной регрессии методом 
наименьших квадратов. Последующее определение угловых коэффициентов линейной регрес-
сии / ( / )Cxk Cx S F  в функции от Су2 соответствует значению поправочного коэффициента 

2 0,254
( / )i

CxCx
S F Cy

    в приведенной выше формуле (2) для коррекции коэффициента сопро-

тивления на влияние границ потока.  
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Рис. 3. Определение поправки к углу атаки 
Fig. 3. Determination of the angle of attack correction 

 
 

 
 

Рис. 4. Определение поправки к коэффициенту сопротивления 
Fig. 4. Determination of the drag coefficient correction 
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РАСЧЕТНАЯ ОЦЕНКА ПОПРАВОК НА ВЛИЯНИЕ ГРАНИЦ ПОТОКА 
 

Классические методы определения поправок, игнорирующие пограничный слой на стен-
ках АДТ и слой сдвига вдоль свободных границ открытой рабочей части, базируются на мето-
дах моделирования течения в рамках невязкой дозвуковой линейной аэродинамики. При теоре-
тическом рассмотрении вопроса о влиянии границ потока крыло заменяется системой, состоя-
щей из присоединенной вихрeвой линии и свободных вихрей, сбегающих с их задней кромки, а 
на границах рабочей части трубы выполняются определенные условия. Для закрытой рабочей 
части нормальная составляющая скорости к поверхности стенок должна быть равной нулю, для 
открытой – давление на поверхности струи должно быть постоянным и равным давлению 
окружающей среды вне потока. 

Для рассматриваемой установки, рабочая часть которой формируется жесткими боковы-
ми границами и дополнительными ограничениями по высоте в виде пола и верхней рамы весов, 
граничные условия приближаются к условиям обтекания модели в закрытой рабочей части тру-
бы. Поэтому поправки на интерференцию могут быть определены с помощью расчетных мето-
дов, используемых для моделирования обтекания моделей в закрытой рабочей части. К числу 
таких методов, позволяющих более точно, чем методы линейной аэродинамики, представить 
докритическое обтекание сложных конфигураций модели в присутствии ограничения течения 
стенками трубы, относятся панельные методы. В этих методах плоская форма стенок АДТ и ис-
пытуемая модель аппроксимируются распределением панелей с особенностями на их поверх-
ностях в виде вихревых линий, источников и диполей [9].  

Моделирование обтекания прямоугольных крыльев в условиях плоской установки вы-
полнено с использованием метода дискретных вихрей [10], в котором геометрия элементов 
компоновки моделируется плоскими вихревыми панелями нулевой толщины, параллельными 
продольной оси летательного аппарата. Расчетная схема рабочей части плоской установки с 
установленной моделью крыла показана на рис 5.  

 

 
 

Рис. 5. Моделирование и результаты обтекания модели 104 в плоской установке 
Fig. 5. Modeling and the 2D computed flow results for 104 model 
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Тестирование рассмотренной методики моделирования проведено путем сравнения ре-
зультатов расчета суммарных аэродинамических характеристик модели крыла 104 с данными 
испытаний, полученными ранее в открытой рабочей части АДТ Т-102, а также в условиях плос-
кой установки. Сравнение результатов расчета с экспериментальными данными показало, что 
метод дискретных вихрей, несмотря на свою простоту, обеспечивает в целом удовлетворитель-
ное согласование расчетных и экспериментальных зависимостей Су(), mz(), а также отсле-
живает характер поведения полного сопротивления в линейном диапазоне изменения коэффи-
циента Су. Следует также отметить существенное изменение характера распределения коэффи-
циента нормальной силы (Cn) по размаху крыла в условиях обтекания модели в плоской уста-
новке (рис. 5), обусловленное значительным снижением перетекания воздуха по концам крыла. 

По аналогии с ранее рассмотренным экспериментальным подходом определены расчет-
ные поправки на влияние границ потока к углу атаки и коэффициенту сопротивления на осно-
вании результатов расчета обтекания четырех моделей (см. табл. 1) в рамках линейной теории 
тонкой несущей поверхности [10]. Результаты вторичной обработки расчетных данных, постро-

енные в виде графиков ( )
/

k f Cy
S F


   и 2( )

/i

i
Cx

Cxk f Cy
S F

  (рис. 6), соответствуют рас-

четным значениям поправочных коэффициентов 0,224i   и 0,148iCx   на влияние границ 
потока в плоской установке. 

 

 
 

Рис. 6. Расчетные значения поправок на влияние границ потока  
Fig. 6. Estimated values of boundary corrections  

 
В связи с тем, что расчетная поправка к углу атаки ( 0,224i  ) близка к эксперимен-

тальному значению( 0,196)i  ), а поправка к индуктивному сопротивлению ( 0,148iCx  ) со-
ставляет 64 % от экспериментальной величины для полного сопротивления ( 0,23iCx  ), рас-
смотрен второй подход к ее определению из отклонения вектора сил, действующих на профиль, 
в результате изменения угла атаки 

 
( ),i F T T F TX X X Y       

 
где FX  – сопротивление в неограниченном потоке; TX и TY  – измеренные значения сопротивле-
ния и подъемной силы в АДТ; ( )F T    – поправка к углу атаки на влияние границ потока. 

С учетом определенной ранее поправки к углу атаки ( 0,224i  ) выражение для вычис-
ления коэффициента индуцированного сопротивления принимает следующий вид: 

 
 2 2/ 0, 224 / .i iCx S F Cy S F Cy        
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КОРРЕКЦИЯ РЕЗУЛЬТАТОВ ИСПЫТАНИЙ НА ГРАНИЧНЫЕ УСЛОВИЯ 
 

С использованием экспериментальных и расчетных поправок к углам атаки ( )i и со-
противлению ( )iCx выполнена коррекция результатов испытаний трех моделей прямоугольных 
крыльев в плоской установке на влияние границ потока. В качестве примера на рис. 7 представ-
лены результаты коррекции испытаний модели 104 с удлинением  = 3,2 в виде зависимостей 
Су(α) и Су(Сх), а также экспериментальные характеристики профиля NACA 6712 [10], полу-
ченные при несколько большем значении числа Рейнольдса (Re = 1,28106), чем в испытаниях 
моделей в АДТ Т-102 (Re = 1,03106).  

 

 
 

Рис. 7. Коррекция результатов испытаний модели 104 ( = 3,2) 
Fig. 7. Test results of 104 model ( = 3.2) with boundary corrections 

 
Учет влияния границ потока в плоской установке привел к увеличению наклона кривой 

Су() и уменьшению индуктивного сопротивления. Существенное снижение перетекания воз-
духа по концам крыла в плоской установке привело также к выравниванию распределения ко-
эффициента нормальной силы по размаху крыла (см. рис. 5) и приращению значения коэффи-
циента Суmax на Суmax  0,22 (или на 15 %). В целом, получено удовлетворительное согласова-
ние результатов коррекции испытаний модели на граничные условия с экспериментальными 
данными профиля NACA 6712, за исключением около- и закритических режимов обтекания. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Анализ результатов моделирования двумерного обтекания профилей в эксперименталь-

ной установке, представляющей собой две плоские панели прямоугольной формы, установлен-
ные на раме весов в АДТ Т-102, показал: 
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 потеря скоростных напоров в рабочем канале плоской установки, вследствие его за-
громождения моделью и следом, является малой и практически не зависит от размер-
ности испытанных моделей, 

 косизна потока составляет малую величину, близкую к ранее полученным значениям 
в открытой рабочей части АДТ Т-102, 

 коррекция результатов испытаний моделей на влияние границ потока обеспечила удо-
влетворительное согласование зависимостей Су(α) и Су(Сх) с характеристиками про-
филя NACA 6712, установленного в их компоновке, за исключением около- и закри-
тических режимов обтекания. 
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SIMULATION OF 2D FLOW AROUND OF AIRFOILS AT LOW-SPEED  
WIND TUNNEL WITH OPEN JET TEST-SECTION 

 
Yuriy S. Mikhailov1,  Yuriy G. Stepanov 1  

1Central Aerohydrodynamic Institute, Zhukovsky, Russia 
 

ABSTRACT 
 

At present, there is a great interest in the development of new airfoils for wind turbines and high-lift wings of unmanned aerial 
vehicles (UAV). The requirements for such airfoils differ from conventional aircraft airfoils, because of structural reasons and 
extreme operating conditions. So, wind turbine airfoils operate frequently under fully separated flow when stall is used for power 
regulation at high wind speeds. At the same time design of airfoils for wings UAV poses the problem of availability of high-lift at 
low Reynolds number. Modern airfoils are to a large extent developed from numerical methods. However, the complex flow 
conditions such as separation at high angles of attack, laminar separation bubbles and the transition from laminar to turbulent flow 
are difficult to predict accurately. Hence, testing of airfoils at a two-dimensional condition is an important phase in airfoil design. 
The development and validation of a 2D testing facility for investigation of single and multi-element airfoils in the wind tunnel 
Т-102 with open test section are considered in this article. T-102 is a continuous-operation, closed-layout wind tunnel with two 
reverse channels. The test section has an elliptical cross-section of 4×2,33 m and a length of 4 m. Two big flat panels of the 
L×H=3×3,9 m size installed upright on balance frame aligned with the free stream are used for simulating two-dimensional flow in 
the tunnel test section. The airfoil section in the layout of a rectangular wing is mounted horizontally between flat panels with 
minimum gaps to ensure 2D flow conditions. The aerodynamic forces and pitch moment acting on the model were measured by 
wind tunnel balance. To determine boundary corrections for a new test section of wind tunnel, the experimental investigation of 
three geometrically similar models has been executed. The use of boundary corrections has provided good correlation of the test 
data of airfoil NACA 6712 with the results obtained from the wind tunnel except for lift and drag coefficient values at high angles 
of attack. 
 
Key words: low-speed wind tunnel, open test section, experimental setup, boundary corrections, test results. 
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